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摘 要 实验 测量 了 某 高 速 高 负荷 压气 机 叶 栅 两 个 马赫 数 (0.5884 和 0.5) 下 —8?. —6?. —4?. —1.69*, 0°, 2°, 4° Fl 
8? Jt 8 个 攻 角 的 栅 后 流 场 ， 分 析 了 其 损失 特性 随 着 攻 角 的 变化 规律 . 结果 表明 : 设计 马赫 数 0.5884 下 ， 该 叶 栅 低 总 
压 损 失 系 数 对 应 的 攻 角 范围 较 小 ， 随 着 攻 角 往 两 端 偏离 最 优 攻 角 ， 叶 栅 损 失 很 快 就 急剧 增加 ; 从 29 到 4" 攻 角 ， 流 场 
结构 发 生 了 改变 , 近 叶 中 区 域 也 开始 发 生 了 较 大 的 分 离 ， 而 近 端 区 的 角 区 分 离 反 而 减 小 ,使 得 总 压 损失 未 迅速 增加 ， 而 
是 基本 不 变 ; 随 着 攻 角 进一步 增 大 到 8, 发 展 成 了 全 叶 高 的 大 尺度 分 离 流 动 , 尾 迹 速度 亏损 急剧 增 大 , 总 压 损失 也 急剧 增 大 . 
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Abstract 


The flow features behind a high-speed high-loading compressor cascade was mea- 


sured under two Mach number conditions (0.5884 and 0.5) both at 8 incidences (—8?, —6°, 
—4?, —1.69?, 0°, 2°, 4? and 8°), and the total pressure loss coefficient versus incidence angle was 


analyzed. It is found that the effective operating range is quite small under the design Mach number 


conditions (Ma = 0.5884), the performance deteriorates seriously as the incidence deviates from the 


design condition . The flow structure changes when the incidence switches from 2? to 4?; considerable 


separation occurs in the mid-span region and the corner separation decreases reversely, resulting in 


the nearly invariable loss scale rather than speedy increasing. When the incidence increases to 8?, 


the corner separation no longer stokes in the endwall-cascade corner, but spreads along the spanwise 


as whole passage stall, with the wake velocity decay and the total pressure loss coefficient increasing 


dramatically. 
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0 引 g&8 


在 航空 燃气 涡轮 发 动机 的 研制 中 ,压气 机 是 决 
定 发 动机 研制 成 败 的 关键 因素 之 一 01, 现代 战争 以 
及 民航 运输 的 需要 ， 对 航空 发 动机 的 推 重 比 等 性 能 
提出 了 更 高 的 要 求 。 对 航空 发 动机 压缩 系统 而 言 ， 
采用 更 少 级 数 、 更 高 负荷 及 效率 、 更 轻重 量 及 结构 
紧凑 的 压气 机 是 发 动机 设计 中 持续 追求 的 目标 . 

静 子 中 三 维 角 区 分 离 流动 是 压气 机 内 部 加 有 的 
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流动 现象 ， 是 静 子 内 流动 损失 和 流动 堵塞 的 主要 来 
源 , 甚至 会 引起 旋转 失速 和 喘 振 的 发 生 . 因此 , 压气 
机 三 维 角 区 分 离 流动 一 直 以 来 都 是 国际 研究 热点 问 
题 ， 国 内 外 学 者 在 叶 栅 上 开展 了 很 多 机 理性 研究 工 
作 。 鉴 于 成 本 及 实验 测量 精度 ， 现 有 研究 工作 多 是 
针对 低速 叶 顶 展开 , 包括 机 理 研究 2-9 和 流动 控制 
研究 -10 等 . 而 随 着 马赫 数 的 增加 , 叶 栅 的 有 效 工 
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作 攻 角 范 围 急剧 缩减 , 强 剪 切 、 强 三 维 性 、 强 非 定常 
性 的 影响 加 剧 0 。 受 工 况 影响 ， 角 区 结构 也 有 所 变 
化 3。 针对 高 速 压 气 机 叶 栅 ， 目 前 国内 外 开展 的 实 
验 研 究 还 较 少 3- 司 , 经 过 几 十 年 的 研究 , 人 们 对 三 
维 角 区 分 离 流动 的 机 理 已 经 有 了 较 深 的 认识 , 但 由 
于 其 复杂 性 ， 目 前 还 无 法 根据 这 些 机 理 研究 成 有 果实 
现 高 负荷 叶片 中 三 维 角 区 分 离 流动 的 准确 预测 和 有 


效 控制 ， 还 需要 对 机 理 、 预 测 和 控制 进行 更 为 深入 
的 研究 [16—18] i 


本 研究 针对 下 一 代 高 负荷 压气 机 静 子 ， 采 用 实 
验 研究 的 手段 ， 对 一 高 速 高 负荷 压气 机 叶 栅 两 个 马 
赫 数 下 各 8 个 攻 角 的 流 场 进行 了 详细 的 测量 ,为 开 
展 机 理 、 预 测 和 控制 研究 建立 了 实验 数据 库 . 论文 
中 重点 分 析 了 叶 栅 损失 特性 随 攻 角 的 变化 规律 及 其 
内 在 机 理 。 


1 实验 装置 


1.1 实验 风 洞 

叶 栅 实验 在 大 连 海事 大 学 高 速 叶 栅 风 洞 中 完成 ， 
叶 栅 风 洞 如 图 1 所 示 . 该 风 洞 为 连续 式 常温 开口 身 
流 式 风 洞 ， 整 个 实验 段 由 进 气 段 、 扩 散 段 、 稳 流 段 、 
收敛 段 和 试验 段 五 个 部 分 组 成 。 实 验 时 ， 由 高 压 鼓 
风机 产生 压缩 空气 ， 经 水 冷 后 进入 分 流 器 ， 通 过 进 
气 阀 依次 流 经 进 气 段 、 扩 散 段 、 稳 流 段 、 收 敛 段 , 最 
后 进入 试验 段 ， 为 试验 段 提 供 高 速 、 高 压 的 来 流 条 
件 ， 叶 栅 风 洞 的 有 效 风口 面积 为 100x250 (mm?), 
为 了 保证 气流 流动 的 均匀 性 ， 在 稳 压 简 中 布置 了 
一 层 蜂 窜 和 两 层 旋涡 破碎 网 。 试验 段 无 附 面 层 抽 吸 
装置 


图 1 平面 叶 栅 风 洞 实验 台 


Fig. 1 Wind tunnel for linear cascade 


不 同 攻 角 工 况 的 测量 通过 旋转 试验 段 调 节 进 口 
气流 相对 叶 栅 额 线 夹 角 实 现 , 如 图 2 所 示 ， 


图 2 不 同 攻 角 工 况 调节 


Fig. 2 Regulation for different incidence conditions 


1.2 实验 叶 栅 

研究 的 高 速 高 负荷 压气 机 叶 栅 的 叶 型 几何 示意 
图 如 图 3 所 示 . 该 叶 栅 为 典型 的 高 负荷 大 弯 角 叶 栅 ， 
相关 设计 参数 如 表 1 所 示 . 


e py=94.85° 
Y 


图 3 AJLA 
Fig. 3 Cascade geometry 


表 1 叶 栅 叶 型 参数 


Table 1 Cascade parameters 


设计 马赫 数 0.5884 D 因子 0.52 
弦 长 /mm 55 进口 叶 型 角 41.91? 
最 大 厚度 /mm 3.59 出 口 叶 型 角 94.85? 
稠度 1.52 HEUS f 52.94? 
Ju E 1.82 VEAEZZ S fü 21.70? 
1.3 实验 方案 


针对 设计 马赫 数 Ma = 0.5884 和 马赫 数 Ma = 
0.5, 分 别 对 —8°, —6?. —4?. —1.69?, 0°, 2°, 4° 和 
8^ 攻 角 展开 了 实验 测量 . 测量 了 进口 截面 来 流 沿 展 
向 的 总 压 分 布 ， 以 及 栅 后 平面 总 压 损 失 特 性 。 实验 
时 ,为 了 保证 顶 距 方向 周期 性 , 周 向 以 栅 距 为 间隔 ， 
布置 了 七 个 相同 的 直列 叶片 ， 并 采用 第 三 个 叶片 与 
第 四 个 叶片 间 叶 顶 通道 的 测 基 结果 作为 测量 值 . 

测量 系统 及 仪表 布置 方案 如 图 4 所 示 。 
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进口 静 压 
图 4 实验 测量 系统 及 测量 仪表 布置 


Fig. 4 Measuring system and arrangement of measuring 


instruments 


在 进 气 间 采 用 测 压 、 测 温 传感器 对 大 气压 大气 
温度 进行 了 测量 ; 在 风 洞 稳 压 箱 中 采用 总 压 探 针 对 
进口 总 压 进行 了 测量 ; 栅 前 参数 的 测量 截面 位 于 前 
缘 前 1 倍 弦 长 处 ; 栅 后 参数 的 测量 截面 位 于 尾 缘 后 
609632 I& Rb . 来 流 总 压 取 的 是 稳 压 箱 中 的 总 压 ; 进口 
壁面 静 压 由 距 前 缘 1 倍 弦 长 处 的 静 压 孔 测 得 ， 并 通 
过 测量 端 壁 多 点 的 更 压 取 数 值 平均 值 ， 出 口 壁面 静 
压 由 距 尾 缘 60% 弦 长 处 的 静 压 孔 测 得 ， 也 通过 测量 
多 点 的 静 压 值 取 数值 平均 值 ; 机 后 总 压 、 带 压 、 气 流 
角 等 由 五 孔 探 针 在 尾 缘 后 60% 弦 长 处 截面 进行 了 测 
量 ， 并 根据 相应 校准 曲线 得 到 了 不 同 测 点 总 压 、 甫 
压 、 速度、 气流 角 等 值 . 实验 时 , 栅 后 平面 测 基 情况 
及 端 豆 静 压 测量 布置 如 图 5 所 示 ， 


图 5 实验 测量 装置 布置 


Fig. 5 Arrangement of experimental measuring instruments 


实验 时 采用 五 孔 气动 探 针对 叶 栅 进 、 出 口 流 场 
进行 了 非 对 向 测量 ， 所 采用 的 五 孔 探 针 束 状 探 针头 
为 2 mm。 实 验 前 ， 在 探 针 校准 风 洞 中 对 总 压 孔 及 
两 侧 的 方向 压力 孔 进 行 了 校准 ， 得 出 了 方向 校准 系 
数 、 总 压 校 准 系数 和 静 压 校准 系数 与 马赫 数 及 探 针 
角度 之 间 的 关系 ,在 实际 测 基 时 再 通过 五 孔 压力 值 
计算 所 得 的 校准 系数 在 校准 曲线 中 插值 求 得 气流 角 
度 、 来 流 总 压 及 静 压 。 当 来 流 角 度 在 探 针 测试 范围 
30°) 以 内 ,可 保证 相应 测量 结果 的 精度 。 


—— 
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2 实验 结果 及 分 析 

在 计算 总 的 攻 角 特 性 时 ， 对 机 后 测量 平面 相关 
参数 进行 了 平均 以 表征 测量 平面 的 特性 Reb, d 
压 采用 了 面积 平均 , 总 压 采用 了 质量 平均 ， 

静 压 采用 面积 平均 ， 


1 5 Pi | A;] 
Ras 7x | ada EL (1) 
> 14i 
i=l 
总 压 采用 质量 平均 ， 
f ^» v «dA y» DiA; 
P, avg = Il 
J ofe- ail y» ViAi 
i—1l 


VERE UBR PI RR SI BUS PAROLE TR ZO S Tk 
应 力 导 致 的 内 能 增加 , SUAE aE PREIS, 
进而 导致 效率 降低 。 假设 静 子 叶 栅 通道 中 的 流动 过 


程 为 绝 能 过 程 ， 即 总 温 保持 不 变 ， 在 该 过 程 中 炉 
增 为 : 
_ P; 
As- Ri (2) (3) 
对 其 进行 泰勒 级 数 展开 : 


Pj Pj 
AS — —RI 二 二 二 2... 
3 an (县) n ) 


当 进 出 口 总 压 相差 不 大 时 ,可 认为 : 


As-R (TB) (5) 


* 


1 


即 近似 采用 总 压 损失 来 表征 静 子 叶 栅 通道 中 的 
炉 增 ,进而 评估 静 子 叶 栅 性 能 . 
2.1 攻 角 特性 

图 6 给 出 了 两 个 马赫 数 工 况 平 均 后 的 栅 后 测量 
平面 ( 叶 栅 尾 缘 后 60% 弦 长 ) 相对 于 来 流 的 总 压 损失 
系数 随 攻 角 的 变化 特性 . 


—*— Ma-0.5 


Total-pressure-loss-coefficient 


-8 -6 -4 -2 0 2 4 6 8 


Incidence/(?) 
图 6 总 压 损 失 系数 攻 角 特性 


Fig. 6 Total pressure loss coefficient versus 


incidence angle 


在 设计 马赫 数 下 实验 攻 角 范围 内 ， 该 叶 棚 在 
一 1.69° 攻 角 时 总 压 损失 最 低 , 低 总 压 损失 攻 角 范围 
HE, 在 低 总 压 损失 攻 角 范围 外 , 攻 角 的 增 大 及 减 小 
都 使 得 总 压 损 失 急剧 上 升 . 随 着 攻 角 的 增 大 , 气流 折 
转 程度 增 大 ， 叶 栅 通 道内 的 减速 扩 压 程度 也 随 之 增 
大 ， 叶 片 表面 的 附 面 层 流体 在 强 逆 压 梯度 的 作用 下 
更 易 发 生 分 离 , 分 离 会 造成 大 的 流动 损失 . 在 2^ 攻 
角 到 4° 攻 角 发 展 的 过 程 中 , 总 压 损 失 系 数 没有 迅速 
增加 而 是 基本 不 变 。 结合 后 文 流 场 分 析 ， 可 发 现 此 
时 流 场 结构 发 生 了 改变 . 8° 攻 角 时 叶 顶 性 能 完全 恶 
化 , 总 压 损失 系数 急剧 增加 , 静 压 升 系数 、 落 后 角 急 
剧 减 小 , 叶 栅 几 乎 不 再 扩 压 。 

马赫 数 0.5 时 , 与 设计 马赫 数 相 比 , 在 全 攻 角 范 
围 内 ， 总 压 损 失 值 较 设 计 马 赫 数 时 低 ， 且 低 总 压 损 
失 对 应 的 攻 角 范围 出 现 往 负 攻 和 角 拓宽 的 趋势 。 马赫 
数 的 增加 使 得 负 攻 角 下 损失 急剧 增 大 。 

综合 来 看 ， 设 计 马 赫 数 下 该 叶 栅 的 低 总 压 损失 
系数 区 对 应 的 攻 角 范围 较 小 ， 在 最 优 攻 角 附近 ， 随 
攻 角 的 增 大 、 减 小 , 叶 栅 性 能 恶化 很 快 . 后 期 可 通过 
合理 引入 流动 控制 手段 来 降低 该 叶 栅 非 设计 工 况 下 
的 总 压 损失 , 拓宽 低 总 压 损失 区 对 应 的 攻 角 范围 
2.2 栅 后 测量 平面 损失 特性 展 向 分 布 

图 7 给 出 了 不 同 攻 角 栅 后 测量 平面 总 压 损失 系 
数 沿 展 向 的 分 布 (z 轴 代 表 展 向 , h 为 叶 高 ). 受 实验 
测量 限制 ， 在 靠近 端 壁 的 2 mm 范围 内 无 法 采用 五 
孔 探 针 进 行 测量 。 从 给 出 的 不 同 攻 角 总 压 损失 系数 
展 向 分 布 看 ， 存 在 两 个 高 总 压 损 失 区 ， 分 别 集中 在 
端 壁 附近 3% 叶 高 处 及 20% 叶 高 附近 , 与 三 维 角 区 中 
低速 流体 团 的 分 布 一 致 。 叶 中 区 域 的 总 压 损失 大 小 
反映 了 尾 迹 的 掺 混 损 失 ， 
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图 7 不 同 攻 角 总 压 损失 系数 沿 展 向 分 布 


Fig. 7 Spanwise profile of pitchwise averaged total pressure 
loss coefficient under different incidence conditions 


—1.69°, 0°, 2° 攻 角 对 应 的 叶 中 总 压 损失 较 小 ， 
其 中 -1.69。 攻 角 时 展 向 两 个 高 总 压 损失 区 的 损失 值 
相对 最 小 ; 0° 攻 角 时 , 20% 叶 高 附近 区 域 总 压 损 失 较 
—1.69? 攻 角 大 ， 但 叶 中 总 压 损 失 略 小 于 一 1.69° X 
H: 2? 攻 角 时 ， 除 了 在 叶 中 处 取得 了 相对 较 小 的 总 
压 损失 外 , 在 两 个 高 总 压 损失 区 , 损失 较 大 , 在 攻 角 
特性 图 上 也 体现 出 29 攻 角 时 总 压 损失 值 “ 增 大 ”的 
波动 . 从 2° 攻 角 到 4° 攻 角 ， 叶 中 区 域 附近 的 总 压 
损失 明显 增 大 ， 但 两 个 高 总 压 损失 区 的 损失 值 有 所 
减 小 。 当 攻 角 从 中 间 攻 角 往 小 负 攻 角 变 化 时 ， 叶 中 
区 域 尾 迹 摊 混 损 失 增 大 ,使 得 总 压 损失 值 增 大 。 在 
—4*, —6? 攻 角 时 ，20% 叶 高 附近 总 压 损 失 相 对 于 较 
优 攻 角 变化 幅度 不 大 , 但 在 端 壁 附近 3% 叶 高 处 总 压 
损失 明显 增 大 . —8? 攻 角 在 整个 叶 高 范围 总 压 损失 
均 有 所 增 大 ， 尤其 在 端 壁 附近 3% 叶 高 处 最 为 明显 . 
在 8? 攻 角 时 ， 整 个 叶 栅 通道 出 现 分 离 , 叶 根 处 总 压 
损失 有 所 减 小 , 15% 叶 高 到 叶 中 区 域 , 总 压 损失 急剧 
增高 ， 叶 栅 扩 压 能 力 急剧 下 降 . 

当 气 流 越过 叶 栅 “ 喉 道 ” 后 ,， 受 通道 扩张 影响 ， 
开始 承受 道 压 梯度 作用 ， 附 面 层 迅速 增 厚 ， 其 至 分 
离 。 叶 栅 压力 面相 对 来 说 压力 和 速度 变化 不 大 ， 所 
形成 的 附 面 层 较 薄 ， 故 叶 栅 尾 迹 宽 度 主要 反映 了 叶 
机 吸力 面 发 展 的 附 面 层 厚度 。 偏离 最 优 攻 角 ， 叶 中 
区 域 总 压 损 失明 显 增 大 ， 叶 栅 附 面 层 流体 抵抗 道 压 
梯度 的 能 力 不 足 ， 尾 迹 厚度 明显 变 厚 . 

落后 角 在 一 定 程 度 上 也 能 反映 出 三 维 角 区 分 离 
结构 对 气流 偏转 的 影响 ,图 8 给 出 了 设计 马赫 数 下 
不 同 攻 角 栅 后 测量 平面 落后 角 的 展 向 分 布 。 

随 着 攻 角 的 增 大 ， 叶 根 处 气流 的 偏转 程度 增 大 . 
正 攻 角 时 , 叶 根 处 气流 存在 过 偏转 . 在 低能 流体 团 堆 
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约 占 3096, 2? 攻 角 增加 到 35%, 当 攻 角 进 一 步 增 大 ， 


气流 存在 较 大 程度 的 从 偏转 随 着 攻 角 的 增 大 ， 气 
流 最 大 从 偏转 峰值 点 对 应 的 展 向 位 置 增 大 . 在 2° 攻 
角 时 ， 低 能 流体 团 积聚 造成 的 气流 从 偏转 效应 最 为 
明显 . 在 2° 攻 角 及 之 前 , 叶 中 未 出 现 二 维 分 离 ， 故 
叶 中 落后 角 较 小 . 从 2° 攻 角 到 4^ 攻 角 , 叶 中 区 域 开 
始 出 现 大 的 二 维 分 离 , 叶 中 区 域 落后 角 和 急剧 增 大 , 由 
于 低能 流体 团 积聚 造成 的 气流 欠 偏 转 效 应 减弱 ， 出 
现 了 三 维 角 区 分 离 向 二 维 大 分 离 的 转变 趋势 . 8” 攻 
和 角 时 发 展 到 全 叶 栅 通道 的 分 离 ， 落 后 角 沿 展 向 的 分 
布 更 均匀 


Deviation-angle/(?) 


x/h 
图 8 不 同 攻 角 落后 角 沿 展 向 分 布 


Fig. 8 Spanwise profile of deviation angle under different 


incidence conditions 


2.3 栅 后 测量 平面 总 压 损失 系数 云图 

攻 角 的 改变 使 得 叶 栅 通道 内 气流 偏转 角 发 生 了 
改变 ， 流 向 及 展 向 的 压力 梯度 也 随 之 发 生 改 变 ， 压 
力 梯 度 的 改变 直接 影响 了 叶 栅 表面 及 端 壁 附 面 层 的 
发 展 趋势 ， 进 而 使 得 低能 流体 团 的 位 置 及 发 展 趋势 
发 生 了 变化 ， 从 总 压 损失 系数 云图 上 可 清楚 反映 出 
高 炉 低 能 流体 所 在 位 置 及 所 占据 的 区 域 大 小 

图 9 给 出 了 设计 马赫 数 时 不 同 来 流 攻 角 栅 后 测 
量 平面 总 压 损失 系数 分 布 (y 轴 为 周 向 , t IER). 
在 全 攻 角 范围 ， 均 存在 较 大 的 角 区 结构 ， 且 随 攻 角 
的 增 大 ,三 维 角 区 呈 增 大 趋势 。 在 小 的 负 攻 角 和 大 
的 正 攻 角 下 叶 栅 性 能 均 急 剧 恶 化 ， 在 大 的 正 攻 角 下 
性 能 恶化 更 为 明显 . 在 小 负 攻 角 时 , 栅 后 测量 平面 总 
压 损 失 核 心 区 比较 靠近 端 壁 , 随 着 攻 角 的 增 大 , 角 区 
中 高 损 核 心 区 逐渐 往 远离 端 壁 的 方向 抬 起 ,直到 8" 
攻 角 时 , 发 展 为 全 通道 的 分 离 . 787. —6^ 攻 角 时 , 整 
个 损失 区 高 度 约 占 叶 高 的 25%, 一 1.69° 和 0° 攻 角 时 


三 维 角 区 不 再 堆 聚 于 端 壁 处 ， 而 是 发 展 为 全 叶 高 的 
大 尺度 分 离 流动 。 -1.69。 攻 角 时 ， 高 损 核 心 区 总 压 
损失 较 小 , 且 尾 迹 区 也 较 窗 .从 —1.69? 攻 角 到 -8? 
攻 角 ， 随 着 攻 角 的 减 小 ， 角 区 中 高 损 核 心 区 损失 增 
大 ， 尾 迹 对 应 的 损失 区 宽度 也 明显 增 大 . 从 —1.69? 
攻 角 到 2° 攻 角 ， 尾 迹 宽 度 无 明显 变化 ， 角 区 中 高 损 
核心 区 的 损失 大 小 增 大 ， 整 个 损失 区 所 占据 的 范围 
变 大 . 4° 攻 角 时 , 分 离开 始 往 叶 中 发 展 , 尾 迹 宽度 明 
EFE, 但 高 损 核 心 区 损失 大 小 及 所 占 比重 有 所 减 
小 . 8? 攻 角 时 , 整个 叶 展 范围 均 发 生 了 大 分 离 , 高 总 
压 损失 区 贯穿 了 整个 展 向 高 度 。 


iE. 
(b) 一 6° 攻 角 
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图 9 不 同 攻 角 栅 后 测量 平面 总 压 损失 系数 云图 


Fig. 9 Contours of exit total pressure loss coefficient under 


different incidence conditions 
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2.4 栅 后 测量 平面 损失 特性 分 析 

为 了 进一步 分 析 栅 后 测 基 平面 的 损失 特性 机 理 ， 
图 10 给 出 了 不 同 攻 角 机 后 测量 平面 马赫 数 去 图 及 二 
次 流速 度 矢量 分 布 情况 。 

图 10 中 二 次 流速 度 矢量 分 布 显示 出 一 个 位 于 端 
区 的 逆 时 针 旋 向 的 旋涡 结构 , 即 通道 涡 . 在 叶 栅 通道 
内 的 流动 中 , 前 缘 马 蹄 涡 强 度 、 叶 桶 通道 端 壁 横向 压 
力 梯度 等 , 会 对 通道 涡 的 生成 及 发 展 产 生 影 响 , 其 共 
同 作用 形成 三 维 角 区 分 离 涡 系 结构 。 本 研究 对 和 象 叶 
WRA RKAS A, 对 应 的 气流 偏转 角 较 大 , 故 
叶 栅 通道 中 逆 压 梯度 作用 强 . 大 的 逆 压 梯度 对 通道 
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涡 强 度 、 尺 度 均 有 较 大 影响 , 进而 影响 整个 叶 顶 通道 

的 流动 结构 ,造成 流动 状态 的 改变 . 当 通 道 涡 强度 、 
尺度 较 大 时 , 会 造成 很 大 的 总 压 损失 . 

从 图 10 中 通道 涡 尺 度 来 看 , 从 一 8° 攻 角 增加 到 
0? 攻 角 , 通道 涡 占据 的 展 向 高 度 由 25% 叶 高 左右 逐 
渐 降 低 为 20% 叶 高 左右 , 周 向 最 大 宽度 约 占 80% 棚 距 
KÆ. 2° 攻 角 时 , 通道 涡 展 向 最 大 高 度 缩 减 为 15% 叶 
高 左右 , 同时 伴随 着 周 向 宽度 的 增长 , 约 占 整个 栅 距 
方向 的 90%~95%。 随 着 攻 角 的 增 大 , 通道 涡 展 向 尺 
才 缩 减 ， 周 向 尺寸 增 大 的 这 种 变化 趋势 与 叶 栅 通道 
中 的 分 离 结构 从 三 维 角 区 分 离 到 三 维 角 区 失速 的 转 
FAX. 实验 时 , 受 测试 条 件 的 限制 , 五 孔 探 针 无 法 
紧 贴 端 壁 测量 , 故 未 能 给 出 端 壁 附近 2% 叶 高 区 域 二 
次 流速 度 矢 量 , 无 法 从 该 图 中 观测 到 紧 靠 端 壁 的 二 
次 流 分 布 。 

从 2° 攻 角 到 4° 攻 和 角 , 通道 涡 展 向 增长 尺度 不 
K, 周 向 几乎 占据 整个 棚 距 宽度 。 当 相 邻 的 两 个 通 
道 涡 沿 周 向 各 占据 一 个 顶 距 宽度 时 ， 涡 之 间 的 相互 
剪 切 作用 使 得 整个 截面 的 二 次 流 分 布 发 生 了 很 大 的 
变化 ,旋涡 边缘 向 叶 中 抬 起 ， 分 离 结构 开始 充斥 整 
个 叶 栅 通 道 , 从 8° 攻 角 对 应 的 二 次 流速 度 撩 量 分 布 
图 可 明显 观察 到 该 现象 . 

从 通道 涡 核心 的 位 置 来 看 , 在 小 负 攻 角 时 , 通道 
涡 核心 比较 贴近 端 壁 , 随 着 攻 角 的 增 大 , 气流 偏转 角 
增加 , 叶 顶 通道 中 逆 压 梯度 的 作用 更 强 , 通道 涡 的 核 
心 出 现 了 往 上 抬升 的 趋势 ， 叶 根 区 域 的 低能 流体 在 
通道 涡 的 卷 吸 作 用 下 更 多 地 被 带 离 端 壁 区 ， 体 现在 
低能 流体 区 域 展 向 高 度 的 增长 上 , 在 4° 攻 角 时 叶 棚 
中 部 流 场 的 恶化 程度 不 及 由 于 通道 涡 卷 吸 作用 造成 
的 端 壁 处 流 场 的 改善 程度 ， 故 叶 栅 通道 流动 性 能 得 
到 了 短暂 的 改善 , 使 得 4^ 攻 角 相 比 于 2° 攻 角 总 压 
损失 略 有 减 小 。 随 着 攻 角 的 进一步 增 大 ， 卷 吸 了 更 
多 端 壁 处 低能 流体 的 通道 涡 迅速 发 展 壮 大 ， 并 向 叶 
中 发 展 ， 使 得 叶 中 的 流 场 急剧 恶化 ， 整 个 叶 栅 通道 
A ERR ARK. 

通过 对 比 栅 后 测量 平面 二 次 流速 度 矢 量 图 与 马 
赫 数 云图 发 现 ， 通道 涡 的 中 心 位 置 与 马赫 数 最 低 的 
区 域 并 不 重合 ， 尤 其 是 小 攻 角 时 更 为 明显 。 从 测量 
截面 马赫 数 分 布 来 看 ， 在 横向 压力 梯度 作用 下 ， 端 
壁 横 流 在 角 区 积聚 ,使 得 主流 流体 绕 过 积聚 的 低能 
流体 团 ， 发 生 与 叶 中 小 分 离 处 不 一 致 的 气流 偏转 ; 
吸力 面 尾 缘 处 越过 低能 流体 团 发 生 局 部 偏转 的 气流 
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图 10 不 同 攻 角 栅 后 测量 平面 马赫 数 云图 及 二 次 流速 度 矢 量 。 后 向 下 游 发 展 ， 卷 吸 形成 轴 状 的 集中 脱落 高 结构 ， 


Fig. 10 Contours of exit Mach number and secondary flow 对 应 马赫 数 云 图 中 的 低速 流体 K. 鉴于 集 中 脱落 
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涡 对 顶 后 测量 截面 低速 区 的 贡献 ， 可 探索 合适 的 能 
抑制 集中 脱落 涡 生成 的 流动 控制 方法 ， 以 改善 损失 
THÉ. 

HEAP 7 E A Fs 73 Tr a HT ET B T E 0E TEE Fe a 
处 汇合 , 形成 涡流 区 , 产生 尾 迹 涡 结构 , JETESSTETE 
用 下 随 着 旋涡 运动 将 动能 耗 散 为 内 能 . 在 尾 迹 中 , ^X 
流 具有 较 小 的 总 压 和 速度 ， 其 与 主流 间 的 速度 差 会 
使 得 气流 在 尾 迹 与 主流 交界 处 发 生 掺 混 ， 是 叶 栅 通 
道 较 大 的 耗 散 损失 源 之 一 

为 研究 尾 迹 速度 亏损 对 损失 特性 的 影响 , 图 11 
给 出 了 不 同 攻 角 栅 后 测量 平面 叶 中 速度 沿 周 向 的 变 
化 (V KWARE, Voar 为 主流 速度 ). 


0.2 


0.6 
Y/t 


图 11 栅 后 测量 平面 叶 中 速度 沿 周 向 变化 


Fig. 11 Profile of velocity along pitchwise at mid-span of 


0.4 0.8 


measured plane 


随 着 攻 角 的 增 大 , 尾 迹 中 最 小 速度 减 小 , 最 小 速 
度 峰 值 点 对 应 的 周 向 位 置 往 吸 力 面 侧 方向 移动 。 当 
攻 角 从 —1.69* 减 小 到 -8"， 叶 片 压力 面 侧 尾 迹 亏 损 
区 增 大 ， 吸力 面 侧 尾 迹 速度 变化 不 大 从 1.09" 攻 
角 到 0° 攻 角 , 压力 面 侧 尾 迹 亏损 区 减 小 , 吸力 面 侧 
尾 迹 速度 亏损 区 明显 增 大 . 0° KAI 2^ 攻 角 相 比 ， 
吸力 面 侧 尾 迹 亏损 程度 相当 ， 但 2 攻 角 时 ， 对 应 
的 压力 面 侧 尾 迹 的 亏损 程度 较 0^ 攻 角 大 。4° 攻 角 
和 8* 攻 角 时 叶 中 区 域 也 出 现 了 明显 的 分 离 区 , 表现 
为 尾 迹 速度 亏损 区 急剧 扩大 ， 尾 迹 中 最 小 速度 急剧 
减 小 。 
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实验 测量 了 茶 高 速 高 负荷 压气 机 叶 栅 两 个 马赫 
数 (0.5884 和 0.5) F —8°, —6°, —4?, —1.69^, 0°, 2°, 4° 
和 8? Jt 8 个 攻 角 的 栅 后 流 场 ， 得 到 主要 结论 
如 下 : 
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1) 设计 马赫 数 下 ， 该 叶 栅 低 总 压 损失 系数 区 对 
应 的 攻 角 范围 较 小 ; 随 着 攻 角 往 两 端 偏离 最 优 攻 角 ， 
叶 栅 损失 很 快 就 急剧 增加 . 

2) 随 着 攻 角 的 增 大 , 三 维 角 区 分 离 呈 增 大 趋势 ， 
角 区 中 高 损失 核心 区 逐渐 往 远 离 端 壁 的 方向 抬 起 ; 
从 2? 攻 角 到 4^ 攻 角 ， 叶 栅 流 场 结构 发 生 了 改变 ， 
由 三 维 角 区 分 离 发 展 到 叶 中 区 域 出 现 较 大 的 “二 维 ” 
分 离 , 而 近 端 区 的 角 区 分 离 反 而 减 小 , 流 场 结构 的 变 
化 使 得 总 压 损失 系数 没有 迅速 增加 , 而 是 基本 不 变 ; 
当 攻 角 增 大 到 8 时 , 不 再 有 明显 的 三 维 角 区 ,而 是 
出 现 全 叶 高 分 离 ， 叶 栅 损失 急剧 增加 . 

3) 随 着 攻 角 的 增 大 , 叶 栅 尾 迹 中 最 小 速度 减 小 ; 
负 攻 角 时 ， 叶 片 压力 面 侧 尾 迹 亏损 区 较 大 ; 正 攻 角 
时 ， 叶 片 吸力 面 侧 尾 迹 亏 损 区 较 大 ; 出 现 全 叶 高 分 
离 后 ， 尾 迹 速 度 亏 损 区 急剧 扩大 ， 尾 迹 中 最 小 速度 
急剧 减 小 。 

后 期 可 通过 合理 引入 流动 控制 手段 ， 如 叶 根 开 
模 ， 来 降低 该 叶 栅 非 设计 工 况 下 的 总 压 损 失 ， 拓 宽 
低 总 压 损失 系数 对 应 的 攻 角 范围 。 
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